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推力室槽道式冷却通道尺寸优化设计方法

国防科技大学　　陈　杰3 3

【摘要】　新一代液氧ö烃类推进剂液体火箭发动机将采用高燃烧室压力方案, 这时推力室冷却成

为一项关键技术问题。本文构造了一个槽道式再生冷却通道几何尺寸的优化设计方法, 其优化目

标是使通过冷却通道的冷却剂的压力损失最小。典型的计算、实验表明, 采用优化设计方法可使

冷却压力损失减少 50% , 即采用优化设计有利于高室压推力室冷却问题的解决。
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1　前　言

　　新一代液氧ö烃类推进剂发动机,采用高燃烧室压力来提高推力室比冲性能和减小推力室

轮廓尺寸与质量。实验研究表明, 推力室中燃气向室壁传递的对流热流强 qc与燃气质量流强

(Θv ) 或者燃烧室压力 p c成 018次方幂指数关系。因此, 提高室压对推力室冷却过程的组织提

出了更高的要求。能否可靠冷却推力室, 成为高室压液氧ö烃类推进剂发动机方案能否实现的
一项关键技术限制。当传向室壁的热流增加时, 原则上可以通过增加冷却剂流量或者减小冷

却通道几何尺寸, 从而提高冷却剂流动速度等项措施来把增加的热量带走。然而, 对于一定

推力的发动机, 可利用的冷却剂流量是有限的; 而提高冷却剂流动速度, 必然引起冷却通道

的压力损失的增加, 从而要求增加涡轮泵系统负担, 并影响整个发动机系统动力平衡问题的

解决。另外, 减少冷却通道尺寸还受到通道可加工性的限制。因此, 在考虑冷却要求和尺寸

加工限制条件下, 合理地设计冷却通道尺寸, 充分利用推进剂的冷却潜力, 以较少的冷却压

降完成推力室的冷却, 有利于高室压发动机方案的实现。

国内以往研制的发动机大多采用波纹板再生冷却通道。新一代液氧ö烃类推进剂发动机将
采用槽道式冷却通道。本文构造了一个槽道式再生冷却通道几何尺寸的优化设计方法。其优

化设计目标是使通过冷却通道的冷却剂的压力损失最小。

2　推力室简化传热模型

2. 1　燃气与室壁的对流、辐射换热和室壁的导热

　　对流热流强 qc 可以表示成

qc = h c õ (T aw - T w g ) (1)　

T w g为燃气边室壁温度 [K ]; T aw为燃气绝热温度 [K ]; h c 为对流换热系数, 由Bartz公式确定。

高燃烧室压力液氧ö烃类推进剂燃烧室中, 燃气温度高达 3000～ 4000K, 室压高达 15～

20M Pa。这时平衡燃烧产物中的强极性分子, 如H 2O、CO 2 向室壁发射强烈的辐射热流。辐
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射热流强可近似地按文献 [ 1 ] 中的方法确定。

对于低导热系数耐热不锈钢材料, 可以按一维平板假设来求取通过室壁的导热热流。但

是, 对于由高导热系统的铜合金材料组成的槽道式冷却通道, 槽道的侧壁具有明显的增强传

热的“肋片”效应。这里采用文献 [ 2 ] 中考虑侧壁肋效应的一维导热模型。

2. 2　室壁与冷却剂的对流换热、冷却剂温度变化

　　传给冷却液的热流, 可以按下式计算:

q l = h l õ (T w l - T l) (2)　

影响冷却剂对流换热系数 h l 的因素除了流动状态与物性外, 流体是处于亚临界还是超临界温

度状态, 是否存在结焦等都有影响。对于不同的推进剂组元和不同工作参数范围, 已经发表

了许多实验准则关系式[3、4 ] , 可用于确定具体推进剂的 h l 值。

将整个推力室沿轴线划分成N 段, 则由冷却剂入口温度 T l, in得到冷却剂出口温度 T l, ou t:

T l, ou t = T l, in + 6
N

i= 1
〔(q iΠd i△x i) ö(co sΗim

α
l õ cp l, i)〕 (3)　

式中, 热流 q i、推力室直径 d i和推力室壁面轮廓线与推力室轴线的夹角Ηi均取该段的平均值。

比热 cp l, i以该段入口冷却剂温度 T l, i为定性温度来求取; mα
l 为冷却剂质量流量。

2. 3　冷却通道压力降

　　对于不可压缩冷却剂, 可得冷却通道任意两个截面 1与 2之间的如下形式的压力降公式:

∃1 = (Θ1v 2
1ö2) õ〔(A 1öA 2) 2 - 1〕+ f õ△x õ Θ1v 2

1ö(D õ 2co sΗ) (4)　

式中, f 为范宁系数; D 为冷却通道水力直径; △x 为截面 1与截面 2之间 轴向长度; Η为推
力室轮廓与轴线的夹角。

3　槽道式冷却通道尺寸优化

3. 1　槽道尺寸优化问题描述

　　选择冷却压降最小为设计目标。对于超临界压力工作冷却剂, 满足冷却要求是指燃气壁

图 1　槽道式冷却通道横截面

温 T w g小于某一允许值 T w g ,m ax , 冷却剂液壁温度

T w l小于冷却剂热分解 (或结焦) 温度 T w l,m ax。图

1为推力室冷却槽道横截面尺寸示意图。对于冷

却通道的加工限制有: 壁厚 t≥tm in= 0165mm , 肋

宽L ≥L m in= 1100mm , 槽宽W ≥W m in= 1100mm ,

槽深 H ≥H m in = 3100mm , 槽深宽比 H öW ≤

H W m ax= 410。于是槽道式再冷却通道几何尺寸的

优化问题可描述为:

m in: ∃p cool = f ( t (x ) ,L (x ) ,W (x ) , H (x ) )

s. t. 　T w l ≤ T w l,m ax　,　T w g ≤ T w g ,m ax

t≥ tm in　,　L ≥L m in

W ≥W m in　,　4W ≥H ≥H m in (5)　

式中 x 是推力室轴向坐标, f 是一个泛函表达式, 冷却压降 ∃p cool通过冷却计算确定。
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3. 2　两种通道尺寸变化形式

　　从冷却通道加工简单性考虑出发, 一般规定通道截面尺寸 t, L , W , H 沿推力室轴线的

基本分布形式为常值或按线性规律变化。这样把对 (5) 式中 t (x )、L (x )、W (x )、H

(x ) 4个分布函数的优化选取问题转变为对几个关键几何参数的优化选取问题。本文选择两种

尺寸变化形式来进行分析, 以此来说明优化设计方法和优化通道尺寸对降低冷却压降的重要性。

图 2　W、L 随推力室内径分布

(1) 第 1种形式 (常规设计形式) : 设

t、L、H 沿推力室轴线分布为常值。调整

槽高H 和喉部槽宽W t, 以冷却压降最小

来最终确定设计参数。

(2) 第 2种形式 (优化设计形式) : t沿

推力室轴线分布为常值。L、W 沿推力室轴

线随推力室半径的变化规律见图 2。在保

证冷却要求和加工限制的前提下, 应在每

个冷却横截面上取最大的H 值, 以便增大

冷却通道面积, 减少冷却压降。选定燃烧

室圆柱段肋宽L b和喉部槽宽W t以后, 槽高H 选取可归纳为如下单变量优化问题:

m ax:　H (x )　,　s. t. 　4W ≥H ≥H m in　,　T w g ≤ T w g ,m ax　,　T w l ≤ T w l,m ax (6)　

调整L b、W t, 可以得到对应于最小冷却压降的L b、W t和H (x )。由图 2可换算得到L (x ) ,

W (x )。

这里选择一组LO 2öR P21推进剂发动机参数作为冷却计算实例的初始输入参数: 燃烧室

压力 p c= 16167M Pa, 冷却剂流量mα
l= 10010kgös, 喉部直径 d t= 012327m , 喷管出口面积比

Εe= 3010, 推力室平均余氧系数 01818。另外取推力室边区余氧系数为 0147。假定冷却剂从喷

管面积比 8∶1处进入冷却通道; 内壁厚度为 01001m , 内壁材料 Zr2Cu 合金。由给出的 d t和

Εe, 通过选择燃烧室特征长度L
3、燃烧室收敛比 Εc、喷管收敛段入口圆弧半径R 1、收敛角 Β1、

喉部曲率半径R t1、R t2、喷管出口角 Α, 就可以确定双圆弧喷管内径沿轴向的变化规律 r (x )。

3. 3　计算结果比较

　　 (1) 第 1种尺寸分布形式结果: 取肋宽为 01001m , 图 3 (a) 给出了冷却压降随喉部槽

图 3　第一种尺寸分布

宽W t和槽高H 的变化关系。图 3 (b) 则给出了冷却剂边壁温度随W t和H 的变化关系。在
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计算参数范围内, 燃气边壁温总是小于允许值, 故在图中没有画出。如果取冷却剂边结焦温

度为 700K [5 ]。则由图 3 (b) 对每个H 可求出一个W t。再根据求出的H、W t, 由图 3 (a) 可

以求出一个冷却压降。由图 3 (a) 和图 3 (b) 可知, 这时较满意的一组设计参数为:

(H ,W t, ∃P cool) = (01005m , 0100122m , 4130M Pa)

　　 (2) 第 2种尺寸分布形式结果: 按图 2通道尺寸变化规律, 选定L b和W t以后, 推力室

每个截面的肋宽L 和通道宽度W 是确定的。取L t为 01001m , 选取一组 (L b、W t) 值进行冷

却计算。其中H (x ) 按 (6) 优化选取。并取 (T w g ,m ax , T w l,m ax ) = (840, 700) K。所得计

图 4　第 2种尺寸分布

算结果见图 4 (a)。由图 4 (a) 可知这时最优设计参数为: (L b, W t, ∃P cool) = (010021m ,

01002m , 21167M Pa)。将这里的冷却压降与第 1种尺寸分布形式的结果相比, 冷却压降可减

少约 50%。图 4 (b) 给出了优化后冷却通道高度H 沿推力室轴向的分布情况。

3. 4　槽道式冷却通道尺寸优化步骤

　　对上述第 2种尺寸分布形式冷却压降计算过程进行归纳, 得到以下冷却通道尺寸优化步

骤: (1) 由给定的推力室设计参数, 确定推力室内壁半径沿推力室轴向分布关系 r (x ) ; (2)

选取推力室圆柱段肋宽L b和喉部槽宽W t。由图 2和 r (x ) 确定L (x )、W (x ) ; (3) 将推

力室划分成若干个截面, 由给定的传热模型计算横截面上气壁温度和液壁温度, 并运用 (6)

式求截面上的最高槽深值; (4) 求出通过各个截面的冷却压降之和, 得到总的冷却压降;

( 5) 调整L b、W t值, 进一步进行冷却计算, 求出冷却压降, 并作出如图 4 (a) 所示的计算结

果图, 由该图可以找到最小冷却压降所对应的L b、W t值, 它们就是优化结果; (6) 由求出的

L b, W t和图 2可求出最终的L (x )、W (x ) 分布。而H (x ) 已由传热计算过程确定。由优

化得到的L (x )、W (x )、H (x ) 可以指导实际冷却通道的工程设计。
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ax ia lmo tion of ro llers. H ence, a new effect ive too l of design and fa ilu re analysis is p rovided

fo r h igh2speed ro ller bearings.

EXPER IM ENTAL STUDY ON TURBUL ENT TWO - PHASE

FLOW IN A D UAL - INL ET SID E D UM P COM BUSTOR
L iao Changm ing, Shen X iong, Zhou L ix ing

(Ts inghua U n ivers ity )

ABSTRACT　　　　T he m easu rem en ts of tu rbu len t gas2part icle tw o2phase flow s in

tw o types of side dump com bu sto rs have been m ade. O ne of the com bu sto rs is of b lade2in let

type, the o ther is of cen tra l2tube tangen t ia l2in let type. Experim en ta l invest iga t ion s have been

carried ou t by u sing a T S I 22dim en sional LDV system. T he t im e2averaged and RM S

fluctuat ion velocity of gas and part icle phases in ax ia l and tangen t ia l d irect ion s have been

m easu red. It can be seen that st rong recircu la t ing flow s of tw o phases ex ist in the head zone

of bo th com bu sto rs, and sw irling flow s of tw o phases ex ist in the tangen t ia l2in let com bu sto r;

the t im e2averaged velocity slip betw een tw o phases and the fluctuat ion velocity of tw o phases

are suff icien t ly h igh. T hese flow characterist ics can be favo rab le to ign it ion, f lam e

stab iliza t ion and com bu st ion in ten sif ica t ion.

ACOUST IC EXPER IM ENTS OF TWO SCAL ED - MOD EL

PROPELL ERS ON THE GROUND
L i X iaodong, Sun X iaofeng, Hu Zong′an , Zhou Sheng

(B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics)

ABSTRACT　　　　P ropeller acou st ic experim en ts have been comp leted on the ground.

T he experim en ta l resu lts show that the aerodynam ic and acou st ic perfo rm ances of 4 b lades

A RA 2D p ropeller are bet ter than that of the 3 b lades NA CA 64 p ropeller. T he sound field of

p ropellers has direct ional p ropert ies, and it is dom inated by discrete tones, especia lly the 1～

5×BPG tones. So , increase of the b lade num ber and app lica t ion of the advanced aerofo il w ill

be very effect ive to imp rove aerodynam ic and acou st ic perfo rm ances of the p ropeller. T he best

w ay fo r p ropeller no ise reduct ion and aircraft fu selage no ise supp ression is a t ry to reduce the

p ropeller d iscrete tones, especia lly the 1～ 5×BPF tones.

OPT IM AL D ESIGN M ETHOD FOR CHANNEL SIZE

OF THRUST CHAM BER COOL ING PASSAGE
Chen J ie (N a tiona l U n ivers ity of D ef ence Technology)

ABSTRACT　　　　H igh com bu st ion cham ber p ressu re engine schem e is to be u sed in

new genera t ion of liqu id rocket engine w ith p ropellan t LOXöhydrocarbon. Fo r th is k ind of

engine th ru st cham ber coo ling is one of key techn ica l p rob lem s. A n op t im al design m ethod fo r

geom etric size of regenera t ive coo ling channel is p rovided. T he m in im um of coo ling p ressu re

lo ss has been taken as an op t im al ob ject ive. T he resu lts of a typ ica l ca lcu la t ion show that the

coo ling p ressu re lo ss m ay be decreased 50% by u sing the op t im al m ethod.
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